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行軌道設備を軌道長 48m から 100m に延長したこと，小型ジェットエンジン試験設備を水元キャンパ
スから当実験場に移設したこと，フルサイズの高速走行軌道設備の建設を開始したことです． この
フルサイズの高速走行軌道設備は，平成２０年度に軌道長 150m を設置し，残り 150m は次年度に設
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平成 19 年 10 月に実践的な教育・研究を実施することを目的として設置した当実験場は，平成
20 年度に下記の設備を整備・充実し，実験を実施した． 
1. 白老町からの借地面積を拡大し，総面積は約 12,000m2になった．（図１参照） 
2. サブサイズの高速走行軌道実験設備（レール幅：0.14m）は，軌道長を 50ｍから 100m に延
長した．これによって，さらに高速時のデータを取得できるようにした．（図２参照） 
3. 新たに白老町から借地した敷地に，フルサイズの高速走行軌道設備の建設を開始した．平















           
           サブサイズの実験軌道                    軌道に施した防護カバー 
図 2：サブサイズの高速走行軌道実験設備（レール幅：0.14m，軌道長：100m） 
        
平成 20 年度に設置した 150m の軌道           平成 21 年 3 月工事の完成検査 
図 3：白老エンジン実験場に建設中のフルサイズ高速走行軌道実験設備 

















   

















図 8：4 基に増設した真空タンクと増設した真空排気装置の建屋 
 
   










図 11 に，ステッピングモータの取付状態を，表 2 にステッピングモータの品名を示す．ステッ
ピングモータとシャフトはフレキシブルカップリングにて接続している．このカップリングはポ
リウレタン樹脂を間に挟んでいることにより，軸心のミスアライメントを許容する．またステッ






















模型のピッチ角を 2 度刻みで変化させた場合を考える．各ピッチ角で変角と気流の静定に 3 秒程
度を確保すると考えた場合，1 回の通風で 4 種の迎え角における計測を行うことが可能である．





















年間で全長 300 m の走行軌道を建設する予定である．今年度は中間部分の 150 m を建設した． 
フルサイズ軌道のレール幅は 1500 mm（中心間距離）で，JR 等の鉄道で使用している 50 kgN レー




 次年度には残り 150 m の軌道と西側の端部に安全防護壁等を建設する予定である．この走行軌道を用
いた本格的な走行試験は平成 22 年度から開始する予定である． 
 
 







○ 棚次 亘弘（航空宇宙機システム研究センター長 特任教授） 















2. 平成 19－20 年度実施の共同研究・受託研究 
2.1 ＪＡＸＡ宇宙輸送ミッション本部との共同研究の概要 












(1) プロパン熱分解開始温度は Ni 触媒効果のない場合では約 800K になっており，メタン熱分解
開始温度と比較して 300K 程低い．Ni 触媒効果がある場合ではプロパン熱分解開始温度はさ
らに約 600K まで下がった． 
(2) ラマン分析の結果より，試験片表面に析出した炭素の組成は 1000K 等温試験では無定形炭素
で，1273K まで加熱した昇温試験では熱分解炭素であった．この炭素は Hastelloy-X では，
金属と反応して炭化鉄を生成している．この炭化鉄の反応には，Fe 成分が大きく関与してい
るものと考えられる． 
(3) 1000K の等温試験では，触媒効果の大きい Inconel600 では，プロパンの濃度が 5vol%にな










り，その深さは約 1～8μm であった． 
(2) 引張破断試験の結果より，Inconel600 では常温での伸びが約 65%，SMC では最大引張応力が
約 8%低下しており，この原因にはサルファアタックによる硫黄脆化が考えられる． 
















料候補である Inconel718，Inconel600，A286 の触媒効果での熱分解開始温度は約 650℃で
ある．また Ni 含有量はメタン熱分解反応量増大や熱分解開始温度の低温化への触媒効果が著
しいことがわかった． 
(2) EPMA 分析の結果，メタン熱分解反応により金属試料表面に炭素成分が約 2～6μm の厚さ





































































訪 問 者 訪　問　高　校 日　時 訪 問 時 の 内 容 参加者数
棚次亘弘 旭川凌雲高校 2008年7月2日 模擬講義・面談 約３０名
棚次亘弘 旭川東高校 2008年7月3日 面談 ３名
溝端一秀 紋別北高校 2008年8月21日 模擬講義・面談 約２５名
溝端一秀 札幌開成高校 2008年12月10日 模擬講義・面談 約２５名
湊　亮二郎 旭川北高校 2008年8月26日 模擬講義・面談 約４０名
実施担当者 実　施　内　容 日　時 実　施　場　所 参加者数
オープンラボラトリー（模擬講義と施設見学）
　Access to Space (宇宙輸送と宇宙利用） 2008年8月1日 約９０名
キャンパスツアー（施設見学） 2008年8月1日 約７０名
事 業 名 実　施　内　容 日　時 実　施　場　所 参加者数
「青少年のための科学の祭典室蘭大会」に協賛































































研究成果報告 － 小型無人超音速機の空力特性に関する研究 
 
溝端 一秀（航空宇宙機システム研究センター 准教授） 
吹場 活佳（航空宇宙機システム研究センター 講師） 
棚次 亘弘（航空宇宙機システム研究センター長 特任教授） 
笹山 容資（航空宇宙システム工学専攻） 

































































































 Fig.1. Yawing moment curve.   Fig.2. Rolling moment curve． 
 
3.3 ローリング操縦性 
Fig.3 は，迎角 AoA に対する螺旋角のタンジェント pb/2V の値を示す．舵角 10deg.では螺旋角
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 Fig.3. Tangents of helix angles pb/2V   Fig.4.Yawing moment curve at Mach 0.7. 





















○  溝端 一秀（航空宇宙機システム研究センター 准教授） 
吹場 活佳（航空宇宙機システム研究センター 講師） 
















その空力性能を風試によって評価してきた．その結果，超音速飛行可能な機体形状として Table 1 











舵角 10deg のときに螺旋角のタンジェントが 0.09 になるようにエルロンの形状・寸法を設計し
た．ラダーの設計基準としては単位舵角あたりに生じるヨーイングモーメント係数 Cnδrを用いた．
一般的な航空機では，Cnδr= - 0.001 であれば良いとされており，本研究でもこの値を得るようラ










ため，マッハ 0.7 での試験結果を示す．Fig.4 に，翼端の描く螺旋角のタンジェント pb/2V の値
を示す．図中のエラーバーの幅は，計測値の標準偏差の 3 倍である．舵角 10deg では螺旋角のタ





































































































 Angle of ailerons 10deg.
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(3) 工藤麻耶，「小型無人超音速有翼機の昇降陀による安定性に関する研究」，平成 19 年度宇宙輸
送シンポジウム，相模原，2008 年 1 月． 




小型無人超音速機の機体構造に関する研究 － 研究成果報告 
 
溝端 一秀（航空宇宙機システム研究センター 准教授） 
今井   駿 (機械システム工学専攻） 














て，本研究では，自作 GFRP 試験片の引張試験と同 GFRP 桁の曲げ試験を実施し，複合材の物
性値の予測や FEM 解析手法の検討を行っている．また，小型無人超音速機のプロトタイプの主




   




2.1 自作 GFRP 試験片の引張試験および自作 GFRP 桁の曲げ試験 
GFRP 試験片の物性値測定では，ヤング率，ポアソン比共にばらつきが見られた．これは，試
験片固定部の滑り等によるものと考えられる．曲げ試験では，複合材料工学における材料力学的





















① 4.73MPa 4.61MPa 6.84MPa 4.8MPa 









最後に，NASTRAN による変位解析結果と試験結果より算出したたわみ推定量の比較を図 7 に








       
図５：主翼模擬構造の変位測定位置       図６：50%翼弦における変位量 
 
 
図７：試験および FEM 解析のたわみ推定量の比較 
 
3. まとめ 
自作 GFRP 試験片の引張試験では理論値と実験値がおおむね近い値を示すこと，GFRP 桁の曲
げ試験では測定箇所①では E=8.63GPa の場合の実験値が理論値・解析値に良く一致することが


















○ 溝端 一秀（航空宇宙機システム研究センター 准教授） 
東野 和幸（航空宇宙機システム研究センター 教授） 





























小型無人超音速機の飛行経路解析 － 研究成果報告 
 
溝端 一秀  （航空宇宙機システム研究センター 准教授） 
長尾  友   （航空宇宙システム工学専攻） 
○ 大下 智紀  （航空宇宙システム工学専攻） 
 
 





2.  機体諸元・推力 
 解析を行った機体 M2006 型の概観を図 1 に，機体三面図を図 2 に，機体諸元を表 1 に，重量
推算値を表 2 に示す． 







      
図 1 Ｍ2006 型の概観               図 2 機体三面図 








Fuel Mass 2.4 kg 35.0 kg
Dry Mass 15.3 kg 130.9 kg
Payload 
Mass 1.7 kg 8.1 kg
Take off 
Mass 19.4 kg 174.0 kg
Axial Length 3.000 m 
Diameter of Fuselage 0.180 m 
Wing Span 1.609 m 
Wing Area 0.995 m2 
Aspect Ratio 2.71 
28 
 
3. 解析手法  







図 3.3 自由度慣性極座標 
 











4.1 解析結果 1: 亜音速飛行試験を想定した解析 




り，片道 2500m 程度の帰還飛行が可能であることが示されている．離陸滑走距離は約 300m，最





Frrr r=−− 222 cos ϕϕθ &&&&
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図 5. 経路の鳥瞰図          図 6. 飛行マッハ数推移 
 
4.2 解析結果 2: 超音速飛行試験を想定した解析 
超音速飛行試験を想定した解析を行った．エンジンとしては目下開発中の超音速飛行用エンジ
ン Mu-170 を想定し，その熱サイクル解析による性能予測データを使用している．この性能予測
によれば，タービン入り口温度の制約から最大飛行可能マッハ数は高度 10000m で約 1.6 となっ
ている．そのため，この作動限界を考慮した解析を行った．飛行経路の鳥瞰図を図.7 に示す．ま
た，飛行マッハ数の履歴を図.8 に示す．飛行高度約 12000m で最大飛行マッハ数約 1.6 に到達し
ていることがわかる．また，離陸地点から約 60km 飛行して帰還することが可能であることがわ





















図 7. 経路の鳥瞰図          図 6. 飛行マッハ数推移 
 






ハ数が 1.6 に制限されており，エンジンの改良設計が必要である． 
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○ 湊 亮二郎（航空宇宙機システム研究センター 助教） 
棚次 亘弘（航空宇宙機システム研究センター長 特任教授） 































り，実験的に測定した 3)．軸受のラジアル剛性については，文献 4 より軸受のアキシャル剛性の
6 倍と近似できるので，それより推算した．減衰係数に関しては，O リングによる減衰係数と油
膜による減衰係数はそれぞれ 1.0 及び 0.2~3.0 kg s/mm と実験的に求められていることから，O
リングと油膜についてのみ減衰係数を考慮して，1.0~30.0 Ns/mm と変化させて解析を行った．
不釣り合い量に関しては，一般のジェットエンジン，ガスタービンの不釣り合い等級が G2.5 ク
ラスなので，最高回転数を 130000rpm として逆算した． 
 
2.2 J850 ターボジェットエンジンにおける振動計測 
本研究では，開発した振動解析コードの検証のため，白老エンジン試験場にて J850 ターボジェ
ットエンジンの振動計測を行った．図 2 にエンジンの概観写真を示す．計測したデータは， a)






     
図 2：J850 ターボジェットエンジン           図 3：振動計測システム 
 
3. 結果とまとめ 
エンジン燃焼試験で計測した振動加速度をキャンベル線図にしたものを図 4 に示す．図 4 より
振動が大きくなっている回転数は，50000, 75000, 95000, 及び 120000 rpmであることが分かる．
ハンマリング試験により，75000rpm についてはタービン静翼の固有振動数であることがほぼ特
定された．この軸変位の結果から，1 次と 2 次の危険回転数がそれぞれ 50000rpm と 95000rpm
に対応すると考えられる．一方，伝達マトリックス法による自由振動解析の結果，1 次と 2 次の





図 4：J850 エンジンのキャンベル線図     図 5：強制振動解析と軸変位計測結果との比較 
 
図 5 に強制振動解析による軸変位と，実験による軸変位計測結果を比較してみた．この時の減衰











(3) 機械工学便覧第 6 編（1977）pp.14 
(4) NSK 技術資料，アンギュラー玉軸受の特性，日本精工社 
33 
 
再生冷却システムに用いる熱分解吸熱反応燃料に関する研究 － 研究成果報告 
         棚次 亘弘（航空宇宙機システム研究センター長 特任教授） 
東野 和幸(航空宇宙システム研究センター 教授) 
湊 亮二郎（航空宇宙システム研究センター 助教） 
磯田 浩志（航空宇宙システム工学専攻） 










に劣るが, 700K 以上の高温環境下で熱分解し, 吸熱反応によって冷却効果を増大させることが可
能である.  
ただし, 炭化水素は熱分解機構の多くが未解明であり, 吸熱量の定量的な評価が困難であるた
め実験による検証が必要である. 本研究では代表的な EF として知られるメチルシクロヘキサン




実験には流通式加熱反応装置及びガスクロマトグラフを使用した. 図 1 に実験装置の概略図及








(水素定量時)を使用する.   
反応管内の触媒保持はガラスウールもし
くは石英ウールで触媒を挟み込むことで行













INCONEL alloy 600 に代表されるように, 耐熱性・耐腐食性に優れたニッケル合金が使用される
ことが多い. INCONEL alloy 600ではニッケルの割合は 72.0 %以上であり, 純ニッケルの触媒効
果を検証することでニッケル合金の触媒効果の基準とすることができる. 触媒にはニッケル粉末
2.0 g を用いる. 触媒は温度条件ごとに新しいものと交換する.  





実験の結果, メチルシクロヘキサンは約 500 ℃から分解を始めることが確認された. 700 ℃で
は体積比でほぼ 100 ％が分解するという結果が得られた．メチルシクロヘキサンはそのほとんど
が低級炭化水素に分解することが確認された．吸熱量の大きい脱水素反応が起きていることを示

























































ニッケル触媒を使用した場合, メチルシクロヘキサンは約 300 ℃から分解を開始することが







その結果, 以下のことが確認された.  
(1)触媒なし条件 
・分解開始温度は約 500 ℃である 
・平均 76 %の選択率で低級炭化水素に分解する 
・脱水素反応開始温度は約 600 ℃である 
(2)ニッケル触媒条件 
・分解開始温度は約 300 ℃である 
・触媒の活性が損なわれるまではほぼ 100 %の選択率で低級炭化水素であるメタンに分解する 





る触媒が必要となる. 今後は理想的な触媒の究明及びより流量の多い実験を予定している.  
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で加熱される．エンジン材料を模擬した試験片（長さ 10mm×幅約 10mm×厚さ約 2mm）はアルミ
ナ製燃焼ボートに 5~10 枚入れて，電気抵抗炉の中心部に位置するように石英管内に設置した．  
試験ガスには，純メタン，メタンとプロパンの混合ガスである擬 LNG ガス，及び窒素 95vol%
37 
 













































































図 2：炭素触媒によるプロパン 5vol%擬 LNG   図 3：プロパン 5vol%擬 LNG ガスの 627℃ 



















































図 4：プロパン 5vol%擬 LNG ガスの 700℃    図 5：プロパン 5vol%擬 LNG ガスの 800℃ 
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エンジン － LNG ロケットエンジン燃焼器の概念設計 
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た技術課題を統合したエンジンシステムの成立性評価を目的とし，推力 1ton 級の LNG ロケット




本ロケットエンジンの設計思想は以下に示す 4 点である． 
① 燃焼特性や冷却特性，材料との整合性等のエンジンシステムの技術課題を総合したエンジン
システムの成立性を評価する． 







① 地上推力 1000kg(1ton)級 
② ガス加圧式 
③ スロットリング可能 




以上に示した設計思想，要求項目・制約条件を考慮した LNG ロケットエンジン概念図を図 1


















図 1：LNG ロケットエンジン概念図 
 
3. LNG ロケットエンジン燃焼器の概念設計 
3.1 理論理論性能計算 
本設計では，エンジン理論性能計算は本エンジンの設計思想，要求項目，理論燃焼解析結果を
考慮し，TEQWORKS を用いて実施した．その結果を表 1 に示す．  
 
表 1：エンジン理論性能計算結果 
項目 記号 単位 数値
地上推力 F kg 1000
燃焼圧力 (Pc)ns Pa 4.50E+06
混合比 MR - 3.3
理論膨張比 ε - 15.0
地上比推力 Isp[(Is)ts] s 259.4
真空中比推力 Isp[(Is)ts] s 323.0
熱分解ガスの定圧比熱 Cp J/(kg･K） 3165.5
理論推力係数 Cf - 1.7
特性排気速度 c* m/s 1846.8
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(1)金メッキを施していない場合，いずれの金属材料も H2S や CH3SH と反応し，試験片表面全体
に金属硫化物（硫化鉄:FeS，硫化銅:Cu2S，硫化ニッケル:NiS）が生成される． 
(2)CH3SH 反応率はいずれの金属でも H2S 反応率と比較して高い値を示し，且つ CH3SH を用い
た試験前後の質量変化は H2S を用いた試験と比較して約 1～3 倍大きいことから，CH3SH は
H2S と比較して金属に吸着しやすいことが判明した．ただし，金属硫化物の深さに対する
CH3SH は H2S 影響の差異は確認されていない． 
(3)金属の材料強度はサルファアタックの影響により Inconel600 では伸びが約 65%，SMC では
最大引張応力が約 8%低下し，これらの原因は硫黄脆化であると考えられる． 
(4)SMC や OMC は金メッキを施した場合，金メッキを施していない場合と比較して H2S 反応率
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Rail width[mm] 1,400 1,400 138 
Rail length[m] 3,000 300 100 
Total thrust[kgf] 5,000 (TBD) 16 
Sled weight[kg] 500 (TBD) 20 
Propulsion system Rocket engine Rocket engine or Jet engine
Model-class turbo jet 
engine 
Location (TBD) Shiraoi Experimental Field
Shiraoi Experimental 
Field 
Max speed Mach 2 Mach <1 85[km/h] 
 
 
図 2 フルスケール高速走行軌道装置 
 


















意し，形状の違い，側壁の有無で，各 3 回，合計 12 回の走行実験を行った．速度（減速加速度）
に関しては，スピードガンを用いて計測を行った． 
全ての走行において加速度は，0.5 G というほぼ一定の値を示した．スレッド重量が 21 kg，エ
ンジン推力が 15 kgf なので，これらを運動方程式に代入すると 0.7 G と算出できる．計測値とは
約 0.2 G の差があるが，これは空気抵抗やレールとの摩擦など，抗力の影響であると考えられる． 
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いる．これらはアンプを通して PC でデータを取得する．ディスプレーサの DC モータを駆動す
る直流電源の電力を読み取り，発電周波数を回転数とする．発電コイルからの発電電力は抵抗回









作動流体圧力 0.2～1.0 MPaA 
高温部温度 230～600 ℃ 
低温部温度 10 ℃ 




図 2：実験装置概要  
 
3. 実験結果 




作動流体圧力 1.0 MPaA，ディスプレーサの回転数 20 Hz で固定したときの高温部温度の変化に






































































 ・最高発電電力：53 W 
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